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はしがき
完全再使用型宇宙往還機の推進システムとして，ロケットペース複合サイクル（RBCC）
エンジンが有望視されている。このエンジンは離陸から軌道速度まで飛行速度の増加に伴
って，エジェクタ，ラムジェット，スクラムジェット，ロケットと次々に作動モードを切
り替えることによって，広い範囲にわたって高い比推力を確保することを目指している。
RBCCエンジンのこれら作動モードの中で，ラムジェットとスクラムジェット，あるいは
両者を合わせたデュアルモード・ラムジェットのモードは，純粋な空気吸込みエンジンと
しての作動であり，全飛行速度領域で最も高い比推力性能が達成される作動範囲である。
このモードの作動範囲を拡大し，そこでの性能を向上することは，RBCCエンジンの全体性
能および宇宙往還機システムの成立性にとって重要である。
準1次元的に亜音速で燃焼するラムジェット・モードと，超音速で燃焼するスクラムジ
ェット・モードの間の遷移は，擬似衝撃波，混合，燃焼が相互に作用する複雑な干渉現象で
ある。本研究課題に先立つ科学研究費補助金の研究課題（課題番号13450394）では，一定
断面積流路を対象にして，擬似衝撃波（Pseudo－ShockWave：PSW）と混合／燃焼の干渉現象
および燃焼モードの遷移機構について研究した。擬似衝撃波は背圧調整バルブにより背圧
をかけるか，あるいは壁面に取り付けたl個の窒素プラズマトーチによる放電加熱，さら
に水素・窒素プラズマトーチを用いた放電と噴射された水素ガスの燃焼による発熱によっ
て形成された。
本研究では，デュアルモード・ラムジェットの実際的な燃焼器形状である断面拡大部を
含む流路で，1個あるいは2個のプラズマトーチを取り付けて，流路拡大が擬似衝撃波形成
および燃焼モード遷移に及ぼす影響を調べ，燃焼モードの制御を可能にすることを目的と
した。
本報告書では，まず初めに一定断面積流路における燃焼モード遷移について，実験の総
括（研究結果1，2）と，遷移機構解明のための数値シミュレーション（研究結果3，4）
を示す。実験からは①擬似衝撃波の形成とその先頭位置は放電と燃焼を合わせた総加熱量
と流入空気流の総エンタルビの比に依存すること，②その比は準l次元理論で熱的チョー
クが起こる値より低い値であること，③擬似衝撃波によって混合が著しく促進されること，
④超音速から亜音速への燃焼モードの遷移は擬似衝撃波の先頭が噴射孔から流路高さの4
倍程度上流に到達したときに起こること，⑤燃焼モードの遷移によって燃焼が促進される
ことなどが分かった。数値シミュレーションからは，擬似衝撃波の形成機構として，噴流
が高温で流量が小さい場合には，加熱の効果により下流部の圧力が増大して擬似衝撃波形
成にいたる。一方，比較的温度の低い噴射が大流量で噴射された場合には，噴流が主流を
ブロックする効果により，噴射孔付近で主流が一旦チョークすることにより擬似衝撃波が
形成される。
次に，拡大部のある流路における水素・窒素プラズマジェットによる擬似衝撃波の形成に
関する実験結果（研究結果5－8）と，数値シミュレーション結果（研究成果9，10）
を示す。典型的な試験部形状
を図1に示す。断面拡大の影
響は強く，例えば20程度の
比較的小さな断面拡大角で
も，一定断面積の場合に比べ
て擬似衝撃波の形成は著し
く抑制される。拡大流路にお
ける燃焼モードを制御する
ためには，流路拡大効果と加
熱効果の相対的な強度を，定
量性をもって比較できなけ
ればならない。しかし，従来，
そのような定量的な指針は
示されていなかった。そこで，
流路拡大角αを変化させて
擬似衝撃波の発生する加熱
量APINを実験および数値シ
ミュレーションにより調べ
図1一定断面積部＋拡大部の試験部とプラズマトーチ
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図2　　拡大流路内の擬似衝撃波形成条件（実験）
た。その結果，一定断面積流路で擬似衝撃波が形成される場合を基準とすると，拡大流路
では準1次元理論における断面積拡大と加熱の影響係数が等しい次の関係を保つ場合に擬
似衝撃波が形成されることが分かった（図2）。
ただし，ここで〝h：空気流量，舟鵬‥空気総エンタルビ，γ：比熱比，軋：空気流入マッ
ハ数，上：拡大流路長さ，呵：拡大流路入口高さである。
図1に示す一定断面積流路の下流に拡大流路を取り付けた試験部で，両方の流路にプラ
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図3一定断面積部＋拡大部でそれぞれプラズマトーチを作動させた場合のシュリーレン写真
（トーチAおよびBの作動気体の水素割合dINA＝0．5，GlⅣB＝0．カ
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ズマトーチを取り付けた実験では，
一定断面積部のトーチAによる加
熱で擬似衝撃波が形成された場合
でも，拡大部のトーチBの加熱の
影響は直ちに上流部に及ぶことは
なく，エンジン不始動に陥らせる
ことなく下流の拡大部で噴射した
燃料を燃焼させて推力を増加でき
ることが分かった（図4）。
さらに，大きな剥離域が存在す
る流れ場を非接触で計測するため
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図4一定断面積部＋拡大部で2つのプラズマト
ーチを作動させた場合の壁圧分布
に，速度分布に対して粒子画像速度計（PIV）を，噴射気体の濃度場に対してアセトン平面
レーザ誘起蛍光法（アセトンPLIF）を用いて計測することをめざし，計測システムの構築
に勤めた。PIVについてはマッハ2．5程度（約550m／S）までの気流中への噴射を伴う流れ
の3次元速度分布を測定可能となった（研究成果11．12）。また，アセトンPLIFにつ
いては，噴射気体のみにアセトンを混入した場合に，衝撃波を通過する前の未混合領域で
は蛍光信号強度分布からマッハ数分布を求め，速度計測から求められたマッハ数とよく一
致することを示した。また，衝撃波通過後の未混合領域では，蛍光強度信号分布から噴射
気体の数密度分布が得られ，他の領域では定性的な噴射気体の分布情報が得られることを
示した（研究成果13）。
本研究を行うに当って，実験装置の製作を担当された東北大学大学院工学研究科機械系
試作センターの技術職員各位に深く感謝する。また，実験および数値シミュレーションの
実施に協力してくれた，当研究室の学生諸君に篤くお礼を申し上げる。
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